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作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统设计

郭展郡，刘晟含，郝坤坤
（中国人民解放军 陆军步兵学院 （石家庄校区），石家庄　０５０２２７）

摘要：为解决当前控制系统存在对无人机落地高度测量误差大，落地各姿态角度大等问题，设计了作战用固定翼无人机落地姿态平

衡控制系统；选用ＣＭＯＳ模拟多路复用器ＡＤＧ５０８单芯片，对系统硬件电源电路、ＡＤ转换电路、信号采集电路、时钟复位电路、存储

扩展电路及调试与接口电路进行优化，通过测量无人机落地姿态，完成系统软件设计，结合硬件与软件部分，实现作战用固定翼无人机

落地姿态平衡控制系统的设计；实验结果表明，改进系统对无人机落地高度测量误差小，落地俯仰角、横滚角及偏航角小，具有较好的

平衡控制效果，充分满足姿态测量需求。

关键词：作战用；固定翼无人机；落地姿态；平衡控制；系统设计
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０　引言

无人机具有不载人飞行、可远程遥控导航等特点，适用于

在恶劣环境中执行危险任务，具有广阔的军事前景［１］。作战用

固定翼无人机可实现倒飞、侧飞、前飞和悬停等多种飞行姿

态［２］。但在飞行过程中，常会受到电磁和风阻等干扰，因此对

固定翼无人机姿态平衡进行精准控制是当前研究的重点难

题［３］。目前针对固定翼无人机姿态平衡控制已有些许研究成

果。基于视觉的固定翼无人机控制系统，通过提取无人机特征

点数量，安设传感器辅助无人机进行位置信息测量，融合三维

加速度信息和ＥＫＦ方法，获取无人机位置信息，选用 ＲＩＳＥ

非线性控制器和ＰＩＤ完成作战用固定翼无人机姿态平衡控制。

该方法的鲁棒性较好，但不能满足姿态测量的需求［４］。基于载

荷参数的无人机控制系统根据环境判断信息，通过参数编码，

将自定义的协议指令传送到硬件控制电路中，完成对无人的控

制，该方法可以准确确定无人机的地理位置，但不能在短时间

内调回平稳姿态［５］。为解决上述问题，提出一种作战用固定翼

无人机落地姿态平衡控制系统设计方法。采用ＣＭＯＳ模拟多

路复用器的 ＡＤＧ５０８单芯片，对硬件电路和软件部分进行设

计，通过磁强计和加速度计对无人机落地姿态进行测量，完成

作战用固定翼无人机落地姿态的平衡控制。实验结果表明，该

系统满足姿态测量的需求、可在短时间内调回平稳姿态、误差

较低。

１　硬件设计

要改善传统控制系统控制精度低、落地高度测量误差大等

问题，则需设计一种作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系

统。在系统设计过程中，可将系统划分为硬件部分和软件部

分。先对硬件部分进行优化设计，系统硬件主要包括：电源电

路、ＡＤ转换电路、信号采集电路、时钟复位电路、存储扩展

电路及调试与通信接口电路。各电路具体描述如下。

１１　电源电路

处理器芯片ＡＤＳＰ－２１６３在作战用固定翼无人机的模拟电

源、外部电源和内部电源都有独立的连接电源。作战用固定翼

无人机模拟供电和内部供电要求为１．２Ｖ，作战用固定翼无人

机的外部供电要求为３．３Ｖ。需要选择满足要求的电源作为作

战用固定翼无人机的一级电源。电源转换芯片需要进行电压的

变换以满足 Ａ／Ｄ转换器和传感器对电压的不同要求。采用

ＭＡＸ１９５１二级电压转换芯片为作战用固定翼无人机提供１．２

Ｖ的电压，ＭＡＸ１８３７支持的输入电压最大为２４Ｖ
［６］，是高效

的降压型转换器。通过外部电阻对输入电压和输出电压进行调

整，采用９～１２Ｖ电池作为作战用固定翼无人机的一级电源，
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避免电路板过高影响传感器输出的问题，保证作战用固定翼无

人机落地姿态平衡控制系统的稳定。

作战用固定翼无人机的 Ａ／Ｄ转换器为５Ｖ电压，模拟多

路复用器、角速度陀螺仪等组件为６Ｖ，作战用固定翼无人机

通过 ＭＡＸ６０３５产生３Ｖ和５Ｖ的基准电压，采用固定增益放

大器得到６Ｖ电压，满足改进控制系统电源电路的设计要求。

给出电源电路设计图，如图１所示。

图１　电源电路设计图

１２　犃犇转换电路

作战用固定翼无人机传感器的输出信号为电压信号，将无

人机中的模拟信号采用 ＡＤ转换电路变为可识别的ＤＳＰ数字

信号，作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的转换器芯

片为逐次逼近型模数而且是１６位的转换器。ＡＤ转换电路具

有１６位采样 ＡＤＣ、高速和低功率的多功能串行接口端口内

置［７］。在ＣＮＶ上升沿中，ＡＤ转换电路对ＩＮ－和ＩＮ＋间的输

出电压差进行采样，范围是０Ｖ－ＲＥＦ。ＡＤ转换电路的基准

电压由外部提供５Ｖ，独立于作战用固定翼无人机落地姿态平

衡控制系统的电源电压，其吞吐速率和功耗呈线性变化，

ＡＤ７９８０能够和１．８～５Ｖ进行接口，为ＡＤ转换电路提供小型

１０引脚ＱＦＮ或１０引脚 ＭＳＯＰ封装。

在作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的转换电路

中，将ＳＤＩ接到ＶＩＯ时，ＡＤ转换电路ＣＮＶ上升沿转换启动，

变为ＣＳ模式，将ＳＤＯ变为高阻状态，直到转换完成为止。

ＡＤ转换电路完成转换后，ＡＤ７９８０关断进入采集状态。ＡＤ转

换电路的最高有效位到达ＳＤＯ时，ＣＮＶ为低电。剩余的数据

位通过ＳＣＫ下降沿输出，通过ＳＣＫ下降沿作战用固定翼无人

机的数字主机能够快速读取速率。在 ＡＤ转换电路的ＣＮＶ变

为高点平或完成第１６个下降沿后，ＳＤＯ为高阻状态，给出传

送时序图如图２所示。

图２　传送时序图

１３　信号采集电路

作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统采用ＣＭＯＳ

模拟多路复用器的ＡＤＧ５０８单芯片，ＡＤＧ５０８单芯片具有４个

双通道和８个通道。ＡＤＧ５０８单芯片通过一个输入状态和３个

二进制地址将八路输入通道中的一个通道转到公共输出。采用

ＬＣ２ＭＯＳ方法对ＡＤＧ５０８进行设计，使 ＡＤＧ５０８单芯片能够

在任意双电源和单电源中工作，具有低导通电阻和高开关速度

的特性，图３为信号采集电路的电路图。

图３　信号采集电路

作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的遥控接收信

号通过７４ＬＶＣ５４１芯片进行采集。７４ＬＶＣ５４１Ａ是八进制非反

相缓冲器带，为５Ｖ电压输出和输入。７４ＬＶＣ５４１芯片通过无

人机的ＣＰＬＤ采集信号。

１４　时钟复位电路

作战用固定翼无人机在工作时会受到窄脉冲形式的干扰，

使作战用固定翼无人机出现故障。作战用固定翼无人机的

ＣＰＵ在执行任务时受到窄脉冲形式的干扰，造成无人机ＣＰＵ

地址码或操作码出现改变，导致执行的指令出错，此时ＣＰＵ

会执行错误的指令，将错误的操作数当做操作码来执行，导致

作战用固定翼无人机程序进入 “死循环”或 “跑飞”的状态。

作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统使用硬件 Ｗａｔｃｈ

ｄｏｇ技术
［８］解决 “死循环”和 “跑飞”的问题，使作战用固定

翼无人机的程序恢复正常运行。

作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统采用 Ｗａｔｃｈ

ｄｏｇ定时器和具有高电平有效复位输出的 ＭＡＸ８１３Ｌ微处理器

对无人机电路复位进行监控，图４为时钟复位电路图。

图４　时钟复位电路图

１５　存储扩展电路

对作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统存储器进行

外部扩展，提高无人机飞行控制的实用性、降低无人机飞行控

制的复杂性。作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统采用

ＲＡＭ存储器和ＦｌａｓｈＲＭＯ存储器。ＦｌａｓｈＲＭＯ存储器的容量

大，是一种可擦出、掉电后信息不丢失的存储器。因为Ｆｌａｓｈ

ＲＭＯ存储器具有掉电信息不丢失的特点，ＦｌａｓｈＲＭＯ存储器

可以用来存放作战用固定翼无人机系统需要保护的数据、启动
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代码、用户程序等数据。

１６　调试与通信接口电路

ＪＴＡＧ用于对无人机控制系统进行调试、仿真及对芯片内

部进行测试，是一种嵌入式调试技术［９］。无人机控制系统内部

芯片具有测试电路ＴＡＰ，采用ＪＴＡＧ技术对作战用固定翼无

人机内部的节点进行测试。

完善上述各电路，并进行合理组建，完成作战用固定翼无

人机落地姿态平衡控制系统的设计。为控制系统的软件设计奠

定良好的基础。

２　软件设计

良好的硬件设备是作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制

系统的坚实基础，在精良的硬件设备基础上，系统的软件设计

成为了确保改进控制系统控制精度的关键。系统软件设计即是

通过对固定翼无人机落地姿态进行测量，完成无人机落地姿态

平衡控制，从而实现改进控制系统软件的设计。具体设计过程

描述如下：

作战用固定翼无人机中的陀螺仪有时会出现漂移的问题，

而且作战用固定翼无人机陀螺仪中含有大量的噪声，会对作战

用固定翼无人机落地姿态的平衡控制造成一定的影响。作战用

固定翼无人机落地姿态平衡控制系统采用磁强计和加速度计对

作战用固定翼无人机落地姿态进行测量。

作战用固定翼无人机自身没有加速度的情况下，其俯仰角

和滚转角的确定通过三轴加速度计测量作战用固定翼无人机本

体坐标系下的三轴分量完成。

犲所代表的是重力矢量在地面的坐标系，其表达式为犌犲＝

０ ０［ ］犵
犜 ，当作战用固定翼无人机相对地面的坐标系不存

在加速运动时，得到三轴加速度计为犪犫 ＝ 犪犫狓 犪
犫
狔 犪［ ］

犫
狕

犜 ，

其表达式为：犪犫 ＝犜犫／犲犌
犲 。

作战用固定翼无人机的滚转角和俯仰角的计算公式为：

φ＝ａｒｃｔａｎ
犪犫狔
犪犫狕

θ＝ａｒｃｓｉｎ（－
犪犫狓

犵

烅

烄

烆
）

（１）

式中，犵代表的是地球重力，公式 （１）适用于作战用固定翼无

人机静态姿态时的测量。

采用磁强计测量作战用固定翼无人机的偏航角，地球存在

地磁场，是一个巨大的天然磁体［１０］。地磁七要素分别为磁倾

角犇、地磁强度犅、磁偏角α、水平分量犅犎 、垂直分量犅犣 、

东分量犅犡 和北分量犅犢 。三轴磁强计根据作战用固定翼无人

机的本体坐标系进行安装，其测量值为犅犫＝ 犅犫狓 犅犫狔 犅［ ］
犫
狕 。

在坐标系的基础上，作战用固定翼无人机的地磁强度值为犅犲

＝ 犅犲狓 犅犲狔 犅犲［ ］狕 。地磁场可以分为来自外部的变化磁场和

源于地球内部的稳定磁场两部分。源于地球内部的稳定磁场的

强度要远远高于来自外部的变化磁场，所以地磁场的主要部分

是稳定磁场。即犅犲为可知的，当犅犲和犅犫满足犅犫＝犜犫／犲犅
犲时，

得到下式：

犅犫狓

犅犫狔

犅

熿

燀

燄

燅
犫
狕

＝

ｃｏｓθｃｏｓψ

ｓｉｎθｓｉｎφｃｏｓψ－ｃｏｓθｓｉｎψ

ｓｉｎθｃｏｓφｃｏｓψ＋ｓｉｎφｓｉｎ

熿

燀

燄

燅ψ

犅犲狓

犅犲狔

犅犲

熿

燀

燄

燅狕

（２）

　　公式 （２）能够得到独立的两个方程，已知θ、φ、ψ中的

一个可以确定作战用固定翼无人机的两个姿态角。作战用固定

翼无人机落地姿态平衡控制系统采样磁强计和加速度计组合的

无人机姿态测量方法，该方法通过加速度计可以得到θ和φ，

已知θ时，可以得到：

ψ＝ａｒｃｓｉｎ
犅狓

犫ｃｏｓθ＋犅狕
犫ｓｉｎθ

犅狓
犵２＋犅狔

犵槡
２

（３）

　　已知φ时，可以得到：

ψ＝ａｒｃｓｉｎ
犅狓

犫ｃｏｓφ＋犅狕
犫ｓｉｎφ

犅狓
犲２
＋犅狔

犲
槡

２
（４）

　　０－２π为作战用固定翼无人机偏航角的取值范围，由公式

（３）、公式 （４）和真值表１可得到偏航角的计算公式：

ψ＝ａｒｃｓｉｎ
犅狓

犲（犅狕
犫ｓｉｎφ－犅狔

犫ｃｏｓφ）

犅狓
犲２
＋犅狔

犲２
（５）

　　 表１　ψ真值表

ｓｉｎψ ｃｏｓψ ψ真值

＋ ＋ ψ主

＋ －＼ π－ψ主

－ － π－ψ主

－ ＋ ２π＋ψ主

结合上述控制系统硬件和软件设计，完成了作战用固定翼

无人机落地姿态平衡控制系统的设计。

３　实验结果分析

为了验证所设计的作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制

系统的性能，本次实验选择在天津郊区的一块视野良好的区域

完成，其大小为５ｋｍ×３ｋｍ，海拔约为２５ｍ。

无人机常因对落地高度测量不准确，导致其落地姿态不平

衡。采用改进系统和传统系统进行落地高度测量，比较两种不

同系统的落地高度测量误差，对比结果如图５所示。

图５　两种不同系统的落地高度测量对比结果

分析图５可知，传统系统测量的高度与实际高度存在较大

的误差，改进系统测量的高度与实际高度基本一致，因为作战

用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的采集电路采用ＣＭＯＳ

模拟多路复用器的 ＡＤＧ５０８单芯片，能够在较宽的电管电压

中工作，采集的数据较为精准，验证了改进系统落地高度测量

更准确，误差较小。

在作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统中的扰动信号

为一阶跃信号，一阶跃信号代表的是作战用固定翼无人机落地姿

态平衡控制系统在平稳的状态下，受到扰动倾斜了一定的角度，

其中倾斜角度主要包括俯仰角、横滚角和偏航角，这３个角度的

大小是判断作战用固定翼无人机是否能够快速调回平稳姿态的重

要指标，也是验证改进系统性能是否优良的关键因素。

首先对作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的俯仰
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角进行测试，分别将改进系统与传统系统应用到作战用固定翼

无人机上，实验采用磁强计和加速度计对作战用固定翼无人机

落地姿态进行测量，将测量后的结果传送到时钟复位电路，时

钟复位电路对作战用固定翼无人机倾斜的角度进行调整，测得

两种不同系统俯仰角的对比结果如图６所示。

图６　两种不同系统俯仰角对比结果

观察图６可知，以平衡俯仰角基准线为基准，分别采用传

统系统和改进系统对作战用固定翼无人机落地姿势平衡进行控

制实验，传统系统的俯仰角从５０°开始下降，后有上升至５０°，

角度变化幅度大，偏离基准线远。改进系统的俯仰角曲线保持

在基准线上方变化，其坡峰，即最大俯仰角为４０°。改进系统

俯仰角曲线距离基准线较近。对比两种系统的实验结果可得，

改进系统的俯仰角均小于平衡最大俯仰角，且俯仰角变化相对

平稳，充分说明改进系统的平衡控制效果更好，验证了系统的

可行性。

对作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的横滚角进

行测试，分别采用传统系统和改进系统进行无人机落地姿态平

衡控制，测得两种不同系统横滚角的对比结果如图７所示。

图７　两种不同系统横滚角对比结果

观察图７可知，图７ （ａ）为保持平衡的横滚角范围，平

均值约为６０°。图７ （ｂ）为传统系统横滚角范围，采用传统系

统对无人机落地姿态进行平衡控制，其横滚角平均值约为９０°，

远远超出平横横滚角范围，说明传统系统平衡控制效果较差。

图７ （ｃ）为改进系统横滚角范围。采用改进系统进行平衡控

制，其横滚角平均值约为５０°，且大面积与平衡横滚角范围重

合。将两种系统的实验结果进行对比发现，改进系统的横滚角

与平衡横滚角范围基本保持一致，充分说明改进系统的控制效

果更好，验证了系统的有效性。

最后对作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的偏航

角进行测试，分别将传统系统和改进系统应用到作战用固定翼

无人机，观察无人机偏航角变化，并对测试结果进行记录，测

得两种不同系统横滚角的对比结果如图８所示。

图８　两种不同系统偏航角对比结果

由图８可得，传统系统的偏航角随实验次数的增加而大幅

度增大，在第７次试验时，偏航角达到最大值为９°。改进系统

的偏航角曲线近乎为一条直线，其偏航角并不随试验次数的增

加而增大，而是保持在１°左右。对比两种系统偏航角实验结

果，改进系统的偏航角远远小于传统系统的偏航角，且无论经

过多少次试验，其偏航角均保持在０．５°的误差范围内，充分说

明改进系统的控制效果更好，验证了系统的实用性。

为了验证作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统的性

能，对作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统进行测试，

得到改进系统的输出姿态角如图９所示。

图９　姿态角测量结果

分析图９可知，通过作战用固定翼无人机陀螺仪输出角速

率积分得到的作战用固定翼无人机落地姿态角随着时间的增加

漂移的幅度不断波动，通过无人机磁强计得到的作战用固定翼

无人机落地姿态角与实际的无人机落地姿态角的均值接近。测

量结果较为精准，没有出现无人机落地姿态漂移的问题，可以

满足作战用固定翼无人机落地姿态平衡控制系统对姿态测量的

需求。

综合以上试验，充分说明所设计的作战用固定翼无人机落

地姿态平衡机控制系统对无人机落地高度测量误差小，落地俯

仰角、横滚角及偏航角小，衡控制效果明显提高，具有一定的

可行性和有效性。

４　结论

无人机落地姿态控制系统对作战用固定翼无人机性能的影

（下转第１０６页）


